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摘 要 借鉴 超声 速 喷 管 和 传统 涡轮 结构 与 特性 ， 设 计 了 超声 速 膨 胀 器 。 对 其 内 部 三 维 流 场 的 数值 研究 结果 表明 ， 超 
声速 膨胀 器 能 够 实现 气流 膨胀 加 速 ， 膨 胀 波 的 出 现 导致 静 压 沿 节 距 方向 分 布 不 均 ， 流 道 出 口 附 面 层 分 离 、 回 流 、 低 
能 流体 与 主流 掺 混 以 及 激 波 附 面 层 相 互 作用 是 能 量 损 失 的 主要 来 源 。 
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Research on Design and Internal Flow of Supersonic Expander 


ZHONG Jing-Jun, HUANG Zhen-Yu, YANG Ling, HAN Ji-Ang 
(Marine Engineering College, Dalian Maritime University, Dalian 116026, China) 


Abstract According to the structure and characteristics of supersonic nozzle and traditional turbine, 
the structure of supersonic expander was designed. Numerical study of three-dimensional flow field shows 
that airflow could be expanded and accelerated in the expander, and existing of expansion waves leads to 
non-uniform distribution of static pressure in the pitch direction. The boundary layer separation, back flow, 
the low energy fluid mixing with the mainstream, shock waves and boundary layer interaction are the main 
sources of losses. 
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站 轴 流 燃气 轮机 设计 技术 而 提出 的 一 种 新 型 的 膨胀 
| 做 功 系 统 。 
燃气 轮机 性 能 的 优 劣 直接 影响 其 经 济 性 、 稳定 在 对 ASCE 结构 、 性 能 、 技 术 难 度 和 工作 原理 
性 和 可 靠 性 。 涡 轮作 为 燃气 轮机 核心 部 件 之 一 ， 受 分 析 的 基础 上 ， 本 文 设计 了 一 种 超声 速 膨胀 器 ， 
高 温 、 高 应 力 以 及 高 转速 循环 作用 , 工作 环境 恶劣 、 对 其 三 维 流 场 进行 数值 仿真 , 旨 在 了 解 其 内 部 流动 
流 场 结构 复杂 , 其 性 能 的 好 坏 对 燃气 轮机 整 机 性 能 规律 ， 获 得 该 部 件 的 主要 性 能 参数 ， 以 期 能 为 这 种 
将 产生 重大 影响 。 通过 降低 内 部 流动 损失 来 提高 涡 新 型 膨胀 做 功 系统 的 设计 开发 工作 提供 一 定 的 理 
轮 性 能 始终 是 国内 外 学 者 研究 课题 之 一 , 而 基于 叶 论 依据 和 数值 仿真 基础 。 
型 改进 的 结构 优化 是 诸多 措施 中 行 之 有 效 的 方法 。 Ee Pe 
文献 [1-3] 就 弯 、 扭 、 掠 叶片 对 涡轮 内 流 影响 进行 了 1 超声 速 脱 胀 器 三 维 流 着 设计 
研究 ， 不 同 程度 提高 了 涡轮 性 能 。 随 燃气 轮机 转子 超声 速 膨胀 器 (如 图 1 所 示 ) 是 融合 了 二 元 超声 
转速 及 涡轮 进口 温度 的 不 断 提高 ， 对 涡轮 叶片 负荷 速 喷 管 和 轴 流 及 向 心 式 涡轮 设计 技术 的 一 种 新 型 
提出 了 更 高 的 要 求 ， 单 靠 叶 型 优化 减 小 流动 损失 、 膨胀 做 功 系统 ,其 结构 设计 的 优 劣 直 接 决定 其 膨胀 
提高 涡轮 效率 难以 完全 达到 预期 目标 。 因此 ， 一 些 做 功 性 能 的 高 低 。 出 于 对 整体 结构 的 考虑 ， 同 时 借 
新 结构 在 涡轮 设计 中 得 以 应 用 ， 如 变 几何 涡轮 外、 鉴 喷 管 上 中、 旋转 冲压 压缩 转子 四 结构 ， 本 文 所 设计 
对 转 涡轮 加 和 两 级 对 转 超 声速 膨胀 器 四 等 。 两 级 对 超声 速 膨 胀 器 三 维 流 道 是 在 二 维 流 道 的 基础 上 通 
转 超 声速 膨胀 器 是 Ramgen 动力 系统 公司 在 其 过 添加 z 坐标 来 实现 的 。 
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图 1 超声 速 膨 胀 器 结构 图 

Fig.1 The structure of supersonic expander 
直角 坐标 系 下 , 超声 速 膨 胀 器 二 维 流 道 型 线 如 
图 2 所 示 ， 由 圆 弧 4B 和 三 次 曲线 段 BC 组 成 ， 其 


中 圆 弧 48 半径 为 Rp。 定义 圆心 角 4 为 初始 膨胀 角 ， 
E4 与 E4 比值 h。/ hh 为 进口 高 度 比 ， 圆 弧 48B 半径 
与 E4 比值 Rp/ jp 为 圆 弧 半径 喉 部 高 度 比 , 出口 FC 
截面 面积 与 进口 E4 截面 面积 之 比 41/ 4。 为 出 进口 
面积 比 ，4 C 与 54 之 比 e/h, 为 流 道 长 高 比 。 

如 图 3 所 示 ， 三 维 流 道 扩 张 型 面 母线 4B、BC 
上 点 所 对 应 半径 以 及 z 坐标 分 别 为 : 


R,= yp+R,:cos(AQ) (1) 
R =a:R +DR +c:R+d (CO) 
R=xs+pPlye (3) 
z,=R,:tang:A0 (4) 
z=R,:tang.(0 +AO,) (5) 


其 中 ，Ry，R4s，zy，Zq 分别 为 母线 4B、BC 上 
点 的 半径 和 z 坐标 ;4a，8，p ，j1p'c 分 别 为 圆心 角 
401 对 应 弧 线 在 直角 坐标 系 下 圆 踊 圆心 角 ， 圆 心 角 
40， 的 角度 系数 ， 隔 板 在 超声 速 膨 胀 器 轮 缘 上 的 安 
装 角度 以 及 直角 坐标 系 中 线段 有 3 C 长 度 。 


图 2 直角 坐标 系 下 二 维 流 道 图 3 坐标 变换 后 二 维 流 道 型 
下 壁面 型 线 线 


Fig.2 Lines of the bottom wall Fig.3 The three-dimensional 
of two-dimensional channel flow dilated busbar design 


通过 以 上 公式 获得 三 维 流 道 扩张 型 面 母 线 4B 
和 母线 BC， 并 采用 UG 软件 设计 出 超声 速 膨 胀 器 
三 维 流 道 ， 如 图 4 所 示 。 此 外 ， 为 便于 对 计算 结果 
进行 分 析 ， 参 照常 规 叶轮 机 械 流 面 的 定义 方法 ， 本 
文 将 流 道中 相应 截面 定义 为 Sl1 和 S2 流 面 , 由 吸力 
在 到 压力 面 方向 定义 为 节 距 方向 。 
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农 吕 吉 轩 条 代 


=》 局 本 迁 界 条 许 
周期 性 进 界 条 件 


太 吕 过 团 邓 和 舍 


4 超声 速 膨 胀 器 膨胀 流 道 
及 表示 方法 
Fig.4 Representation method of 
three dimensional passage in 
the supersonic expander 


2 计算 模型 与 数值 方法 


2.1 计算 模型 及 边界 条 件 

本 文 所 设计 超声 速 膨胀 器 三 维 流 道 初始 膨胀 
角 为 24"; 隔 板 安装 角 33"; 进口 高 度 比 0.17; 圆 弧 
半径 喉 部 高 度 比 0.5; 出 进口 面积 比 6; 流 道 长 高 比 
6。 采 用 六 面体 /混合 网 格 对 设计 的 三 维 流 道 进行 网 
格 划分 。 为 节省 资源 并 提高 计算 速度 ， 仅 对 一 个 三 
维 流 道 进行 数值 计算 ， 计 算 网 格 约 7.6x10>。 
如 图 5 所 示 ， 对 于 进口 边界 条 件 ， 给 定 进口 总 
压 、 静 压 和 总 温 ， 出口 给 定 静 压 。 三 维 流 道上 壁面 、 
进出 口 延 伸 段 上 壁面 设 定 为 绝对 静止 的 绝热 壁面 ， 
而 三 维 流 道 下 壁面 、 侧 壁面 ( 吸 、 压 力 面 ) 和 进出 口 
延伸 段 下 壁面 都 设置 为 与 流体 一 起 转动 的 绝热 壁 
面 。 进 出 口 延 伸 段 与 三 维 流 道 吸 、 压 力 面相 接 的 侧 
壁面 设置 为 周期 性 边界 条 件 。 
2.2 数值 方法 

采用 Fluent 软件 对 超声 速 膨胀 器 三 维 流 道 流 
场 进行 数值 计算 。 采用 的 控制 方程 为 三 维 定常 雷诺 
平均 N-S 方程 ， 满 流 模 型 为 标准 ge 两 方程 模型 。 
计算 中 选用 隐 式 耦合 求解 算法 , 方程 对 流 项 采用 二 
阶 迎风 格式 离散 。 

设计 的 超声 速 膨胀 器 三 维 流 道 流 场 在 设计 和 
非 设计 工 况 下 进行 数值 研究 的 出 口 条 件 均 给 定 静 
压 150000Pa。 设 计 工 况 下 计算 条 件 为 : 转速 na 
=30000r/min， 进 口 总 压 pe = 1013250Pa， 进 口 静 压 
po= 881728Pa， 进 口 总 温 7,=1200K。 非 设计 工 况 
下 主要 考虑 转速 和 进口 总 压 改变 对 三 维 流 道 流 场 
和 性 能 的 影响 ， 分 别 在 90% 和 110% 设 计 转 速 以 及 
进口 总 压 为 709275Pa、810600Pa、1215900Pa 和 
1317225Pa 时 进行 了 流 场 计 算 。 

为 便于 对 计算 结果 进行 分 析 , 采用 三 维 流 道 膨 
胀 比 、 等 箭 绝热 效率 和 超声 速 膨胀 器 功率 对 其 性 能 
加 以 评定 ， 相 关 计算 公式 如 下 : 


图 5 计算 域 与 边界 条 件 


Fig.5 Computational 
domain and boundary 
conditions 
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其 中 po*， pi*, AR TI*, Co» Cl’ Wo Wi1; Kk, 


N ，mg ，6se 分 别 为 进口 以 及 出 口 总 压 、 总 温 、 
绝对 速度 和 相对 速度 ， 绝 热 指 数 ， 膨 胀 流 道 总 数 ， 
燃气 流量 ， 二 次 损失 系数 。 
3 计算 结果 与 分 析 

3.1 设计 工 况 下 膨胀 器 三 维 流 道 数值 仿真 


膨胀 流 道 后 
距 方向 ， 速 度 分 布 差异 较 大 : 气流 在 入 


数 和 静 压 等 值 线 分 布 


图 6 和 图 7 为 不 同 喉 部 高 度 S1 流 面 相对 马赫 
图 , 可 以 看 出 , 膨胀 流 道 入 口 ， 
来 流 相 对 速度 是 声速 , 这 是 因为 垂直 于 气流 方向 贡 
流通 截面 是 收 扩 型 的 (首先 S1 流 面 收缩 ， 之 后 S2 


流 面 扩张 )， 膨 胀 流 道 入 口 截 面 是 收缩 与 扩张 
的 临界 截面 ( 即 喉 部 )， 而 来 流 是 亚 声 的 ， 因 此 实现 
亚 声 气流 减 压 增 速 并 最 终 在 该 截面 达到 声速 。; 
气流 在 顺 压 梯度 作用 下 继续 增 速 , 沿 节 


Va 
= 


入 


面 昌 


8 现 速度 激增 区 ， 来 流 相 对 马赫 数 突 升 ， 此 后 在 
玄 速 度 流 动 , 沿 流向 气流 在 局 部 区 


较 大 范围 内 维持 


c 95% 喉 部 高 度 


rp 是 
b 50% 喉 部 高 度 


靠近 吸力 


b 50% 喉 部 高 度 


presene ~ E04 


域内 增 速 , 而 同一 速度 节 


E 方 向 呈 头 尖 尾 宽 的 二 分 
之 一 反 “C” 型 分 布 ， 压 力 面 附近 区 域 沿 流向 气流 
增 速 则 较为 均匀 , 主要 因为 在 膨胀 流 道 入 口 吸 力 面 
处 产生 膨胀 波 ， 使 压力 沿 节 距 方 向 分 布 不 均 ， 导 致 


横 截 于 


增 速 的 差异 性 。 随 喉 部 高 度 增 加 ， 高 j 
先 扩大 后 缩小 趋势 , 且 高 速 区 域 基本 位 于 膨胀 流 道 
面 的 下 半 平 面 , 气流 最 大 速度 出 现在 膨胀 流 道 


影响 范围 呈 


之 后 速度 略 有 下 降 。 


出 口 近 压 力 面 处 ， 并 由 此 处 产生 一 道 斜 激 波 ， 激 波 


8 为 不 同 喉 部 高 度 S1 流 面 焙 和 流 线 分 布 图 ， 


可 以 看 出 沿 气流 方向 膨胀 流 道 


EE 瑟 
尿 和 


下 壁面 烂 增 明显 ， 


响 范 围 扩 大 ,损失 逐渐 增 大 。 而 沿 节 距 方 向 粹 增 则 


| 


面向 吸力 面 迁移 ， 在 近 吸 力 面 


终 导 致 该 区 域 损 失 严 重 。 膨胀 流 道上 局 


旺 减弱 趋势 ， 主 要 因为 压 差 作用 下 ， 附 


用 层 从 压力 
区 域内 逐渐 堆积 ， 最 


用 没有 明显 


炉 增 区 , 流动 损失 情况 与 主流 趋 于 一 致 。 比较 而 言 ， 


吸力 面 附近 损失 明显 高 于 其 他 


处 出 现 明显 炉 增 区 ,流动 损失 和 


区 域 , 吸力 面 近 出 口 
民 大 ， 主 要 是 斜 激 波 


作用 下 附 面 层 分 离 、 回 流 、 阶 


面 层 低能 气流 与 主流 


挨 混 以 及 激 波 附 面 层 相互 作 


而 导致 的 。 膨 胀 波 与 


激 波 之 后 气流 均 有 相应 折 转 , 流 线 上 可 观察 到 相应 
细节 。 


了 
高 度 


b 50% 喉 部 


a 5% 喉 部 高 度 a 5% 喉 部 高 度 a 5% 喉 部 高 度 
图 6 不 同 喉 部 高 度 S1 流 面 图 7 不 同 喉 部 高 度 S1 流 面 图 8 不 同 喉 部 高 度 S1 流 面 
相对 马赫 数 等 值 线 静 压 等 值 线 炉 和 流 线 分 布 图 


Fig.6 Relative Mach number contour 
of S1 with different throat heights 


图 9 和 图 10 给 出 不 同 节 距 $2 流 面 相 


对 马赫 数 和 静 压 等 值 线 


脱 胀 流 道 喉 部 出 现 明显 


分 布 ， 可 以 看 出 ， 
的 速度 分 界 ， 分 界 


线 几 乎 与 气流 方向 垂直 ， 这 是 因为 喉 部 为 


临界 截面 


， 亚 声 来 流 在 


该 截面 增 至 声速 ， 


Fig.7 Static pressure of S1 with 
different throat heights 


而 喉 部 之 后 流 道 下 壁面 外 凸 ， 
胀 波 ， 且 马赫 角 为 90"。 沿 节 


Fig.8 Entropy and streamlines of S1 
with different throat heights 


因此 产生 脱 
距 方 向 ， 压 


力 大 小 逐渐 由 无 规则 状态 向 


规律 分 布 过 


渡 ， 和 气流 加 速 也 逐渐 趋 于 均匀 
位 于 下 壁面 附近 ， 这 主要 是 因 


。 高 速 区 域 
为 膨胀 流 道 
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入 口 的 膨胀 波导 致 了 速度 沿 径 向 分 布 不 
均 ， 下 壁面 附近 气流 速度 高 、 近 上 壁面 速 
度 低 。 图 11 给 出 不 同 节 距 $2 流 面 粹 和 流 
线 分 布 。 可 以 看 出 ， 沿 气流 方向 附 面 层 逐 
渐 堆 积 ， 流 动 损 失 增 加 ; 沿 节 距 方 向 下 壁 
面 附 面 层 逐渐 减 薄 ， 流 动 损失 降低 。 这 与 
S1 流 面 看 到 的 现象 是 一 致 的 。 


C 95%t b S50%t a S%t 
图 9 不 同 节 距 S2 流 面 相对 马赫 数 等 值 线 
Fig.9 Relative Mach number contour of S2 with 
different pitchs 


C 95%t b 50%t a 5%t 
图 10 不 同 节 距 S2 流 面 静 压 等 值 线 
Fig.10 Static pressure of S2 with different pitchs 


C 95%t b 50%t a 5S%t 
图 11 不 同 节 距 S2 流 面 粹 和 流 线 分 布 图 
Fig.11 Entropy and streamlines of S2 with different 
pitchs 


设计 工 况 下 超声 速 膨胀 器 膨胀 比 
2.13， 绝 热效率 0.836， 功 率 1314.215kW， 
出 口 绝对 马赫 数 1.253。 与 先进 亚 / 跨 声 轴 
流 及 径流 式 涡轮 相 比 ， 其 膨胀 比 和 效率 相 
对 较 低 ， 但 超声 条 件 下 ， 脱 胀 器 性 能 则 显 
优越 ， 文 献 [9] 对 某 级 超声 速 涡轮 进行 研 
究 ， 设 计 工 况 下 ， 静 叶 进 口 马 赫 数 
Mi=0.12， 静 压 15.2MPa， 静 温 7 大 约 
1232K， 和 转子 转速 31300rpm， 等 和 效 率 
0.608， 涡 轮 动 叶 膨 胀 比 1.492。 此 外 ， 由 
于 超声 速 膨胀 器 采用 隔 板结 构 替 代 传统 涡 
轮 叶 片 ， 因 此 结构 更 为 简单 紧凑 ， 制 造成 
本 降低 。 

3. 2 转速 对 膨胀 器 三 维 流 道 性 能 的 影响 

90% 及 110% 设 计 转 速 计 算 结果 如 图 
12 和 图 13， 设 计 转 速 的 计算 结果 如 图 6 
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和 图 8。 由 图 12 可 以 看 出 ， 随 转速 增加 ， 
流 道内 沿 流向 速度 梯度 减 小 ， 气 流 增 速 逐 
渐 均 匀 。 这 主要 是 因为 ， 转 速 增加 时 膨胀 
器 对 外 做 功 增 加 ， 而 等 科 绝热 条 件 下 气流 
总 能 不 变 , 因 此 气流 流速 相应 降低 。 在 90% 
设计 转速 时 , 维持 转子 旋转 所 需 能 量 减 小 ， 
流 道中 气流 速度 增加 ， 特 别 是 膨胀 流 道 出 
口 近 压力 面 处 高 速 区 范围 明显 扩大 ， 直 接 
导致 出 口 斜 激 波 强度 增加 ， 激 波 后 静 压 显 
著 上 升 , 流动 损失 加 剧 。 而 在 110% 设 计 转 
速 时 ， 流 道中 气流 增 速 均匀 ， 高 速 影 响 范 
围 缩减 ， 节 距 方 向 速度 梯度 减 小 ， 出 口 斜 
激 波 强度 降低 。 因 此 ， 随 着 转速 增加 ， 脱 
胀 器 膨胀 能 力 相 应 增强 ， 脱 胀 比 增 大 ， 如 
图 14。 


“a 90% 设 计 转 速 


5 110% 设 计 转 速 b 110% 设 计 转 速 - 
图 12 不 同 转速 S0% 喉 。 图 13 不同 转速 50% 喉 
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Fig.12 Relative Mach Fig.13 Entropy and 
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图 14 膨胀 比 随 相对 转 ”图 15 绝热 效率 随 相 对 
速 的 变化 转速 的 变化 
Fig.14 Expansion ratio Fig.15 Efficiency with 
with different speed different Speed 


随 转速 增加 ， 吸 力 面壁 面 附 面 层 逐 渐 
减 薄 (图 13)， 主 要 因为 沿 节 距 方向 压 差 减 
小 ， 气 流向 吸力 面 的 迁移 运动 减弱 。 而 膨 
胀 流 道 出 口 斜 激 波 强度 降低 ， 这 样 由 出 口 
激 波 导致 的 附 面 层 分 离 、 回 流 以 及 激 波 附 
面 层 相互 作用 所 产生 的 损失 降低 ， 膨 胀 器 
效率 上 升 (图 15 所 示 )。 为 了 获得 膨胀 器 三 
维 流 道 良好 的 综合 性 能 ， 需 依 实际 情况 选 
择 膨 胀 比 和 效率 。 
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3. 3 进口 总 压 对 脱 袁 胀 器 三 维 流 道 性 和 E 的 影 京 / 
响 


图 16 为 不 同 进口 总 压条 件 下 50% 喉 
部 高 度 S1 流 面相 对 马赫 数 等 值 线 分 布 图 ， 
可 以 看 出 随 着 进口 总 压 的 增加 ， 和 斜 激 波 逐 
渐 向 出 口 迁移 ， 激 波 强度 减弱 ， 由 激 波 引 
起 的 附 面 层 分 离 损失 降低 ， 故 膨胀 器 的 效 
率 上 升 (图 17)。 这 主要 是 因为 随 着 进口 总 
压 的 增加 ， 气 流 做 功能 力 增强 ， 在 进口 速 
度 不 变 条 件 下 ， 来 流 膨 胀 加 速 更 为 完善 ， 
出 口 速度 增加 ， 故 膨胀 比 上 升 (图 18)。 
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c 12 倍 大 气压 d 13 倍 大 气压 
16 不 同 进口 总 压 50% 喉 部 高 度 S1 流 面 相对 马 
赫 数 等 值 线 
Fig.16 Relative Mach number contour of S1 at 50% 
throat height with different inlet total pressure 


pa 


EE EE 


P./p 
图 17 绝热 效率 随 进 口 18 膨胀 比 随 进口 总 


总 压 的 变化 压 的 变化 
Fig.17 Adiabatic Fig.18 Expansion ratio 
efficiency with different ”with different inlet total 

inlet total pressure pressure 


4 结论 

1) 本 文 所 设计 超声 速 膨胀 器 实现 了 
膨胀 加 速 功能 ， 脱 胀 流 道 入 口 来 流 达到 声 
速 ， 脱 胀 波 的 出 现 导致 了 压力 沿 节 距 方 向 
的 非 均匀 分 布 , 进而 影响 流 道内 速度 分 布 。 

2) 膨胀 流 道 出 口 附 面 层 分 离 、 回 流 、 
低能 流体 与 主流 挫 泥 、 激 波 以 及 激 波 与 附 
面 层 的 相互 作用 是 能 量 损失 的 主要 来 源 。 

3) 随 转速 增加 , 膨胀 器 膨胀 能 力 相应 
增强 ， 脱 胀 比 和 效率 增加 ; 随 进口 总 压 增 
加 ， 斜 激 波 逐 渐 向 出 口 迁 移 ， 激 波 强 度 减 
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弱 ， 由 激 波 引起 的 附 面 层 分 离 损失 降低 ， 
效率 提高 。 气 流 做 功能 力 增强 ， 在 进口 速 
度 不 变 条 件 下 ， 来 流 膨胀 加 速 更 为 完善 ， 
膨胀 比 增加 。 
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